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Ali finite, geometria
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(a) Semiarea della forma in pianta, semiapertura alare, corde (b) angoli di freccia del bordo dattacco. della linea dei fuochi
di radice e di estremita. e del bordo d’uscita.

Figura 4.1 Definizioni di superficie alare ed angoli di freccia di un’ala dritta.
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Ali finite, definizioni
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Ali finite, definizioni

Allungamento Corda media geometrica o
alare standard mean chord
4+ b
b

R = b?/S 5=£=%/C(Y)d}/ R

; b/é
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Tabella 4.1 Valori tipici dell’ allungamento alare di velivoli appartenenti a
diverse categorie.

Tipo di velivolo Esempi R
Bimotore ad elica (brave tratta) ATR-42/72 12
Con 2-4 motori, ad elica (media tratta) G-222, C-130 9-9,5
Bimotore (getto-turbofan) DC-9, B-737 8.25 — 8.85
Trimtore (turbofan) DC-10, MD-11, B-727 7.6
Quadrimotore (getto-turbofan) B-747, B-787, A-380 6. 7-7,3
Caccia subsonico MB-326/339 4-53
Caccia e caccia-bombardiere supesonico | F-104, F-15 1,9-2.5
Da trasporto supersonico Concorde 1.8§-2
Aliante ASW-24. Grob G103 20 - 30
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Ali finite, definizioni

l = (¢ /Cr Rapporto di rastremazione

Tabella 4.2 Valori tipici dell’angolo di freccia di velivoli
appartenenti a diverse categorie.

Tipo di velivolo Ac/a

Aerei militari e civili (basso subsonico) | 0°—20°
Aerei militari e civili (alto subsonico) 25° - 37°
Velivoli supersonici con ali a delta 40° - 80°
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Ali finite, definizioni

Figura 4.23 Alcuni velivoli dotati di ala con diversi angoli di freccia. 1) P-51, freccia nulla; 2) XY,
Aje. dicirca 45°; 3) Grunman X209, a freccia negativa; 4) Dassault Mirage, ala a delta; 5) FI11, a
freccia variabile: 6) XY, veilivolo sperimentale detto ad “ala obliqua™ (Obligue Wing).
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AI I fl n lte forma dell’ala in manovra s T26 1t
ad una portanza L = 1.5Wyrow

forma dell’ala in volo in condizioni
di progetto, L. = Wyrow
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Figura 4.2 Angolo diedro dell’ala, I".
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AI i fi n ite profilo di radice

PCr/4

linea dei quarti di corda

=R Peny/a

profilo di estremita

Figura 4.4 Un’ala dritta ed i diversi calettamenti delle corde e delle rette di portanza nulla.
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Ali finite, corda media aerodinamica (c.m.a)
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(a) Straight taper.
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Ali finite, corda media aerodinamica (c.m.a.)

(b) Compound taper.
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Ali finite, corda media aerodinamica (c.m.a.)
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Fig. 2.5 The way to deal with planform and construction of standard mean chord for
area and aspect ratio calculations (see eq (2-2)).



Ali finite, genesi della portanza

Fig. 5.1 The effect of an aeroplane upon a mass of air through which it has just passed.
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Ali finite, portanza

Pressure difference between upper and lower surfaces

(a) Differential pressure distribution
across span and chord.

(b) Section lift distribution acting along
aerodynamic centreline (approx. -E- ).

[\

(¢) Total lift acting through
aerodynamic centre,
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Ali finite, effetto dell’allungamento

(a) Wing of high aspect ratio (downwash
assumed to be neglipible).
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(b) Low aspect ratio wing, angle of
attack altered by downwash, Aw.

Fig. 5.12 The effect of aspect ratio upon wings of equal area generating equal lift (note increased attitude of
low aspect ratio wing to flight path).
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Ali finite, portanza e resistenza indotta
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Fig. 4.1 The working mass of air acted upon by a wing in | second (after Lanchester
and Prandtl)



Ali finite, sistema vorticoso
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Ali finite, sistema vorticoso

Effective span
in free flight

Effective span
in surface effect

Fig. 5.12 (c) Ground or surface effect alters the cross-section of the mass of air being worked on by a wing,
increasing the effective span and aspect ratio, so reducing lift-dependent (induced) drag.



Ali finite, sistema vorticoso
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Ali finite, sistema vorticoso
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Figura 4.6 Genesi della rotazionalita e della scia vorticosa a valle di un’ala finita.
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Ali finite, sistema vorticoso
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Ali finite, vorticita
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Ali finite, effetto dell’allungamento
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Fig. 4.6 Effect of aspect ratio, 4, upon lift and drag characteristics.



Ali finite, gradiente della retta di portanza
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Fig. 4.6c Effect of aspect ratio upon lift slope, aa. This figure ignores the influence of
form factor due to taper, eq (5-5) and fig. 5.5.
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Ali finite, vortici liberi

Kutta-Joukowskij Espressione convenzionale

UY) = poVol(Y) = Co(Y)pocV2e(Y)

Carico:

y(Y) =

I'yy «c)CuY)
bV, 2b

w(X.7.0)

Figura 4.7 Schematizzazione approssimata della scia vorticosa a valle di un’ala finita nella teoria
alare di Prandtl. T vortici liberi si estendono indefinitamente a valle, sono paralleli alla velocita
asintotica e sono contenuti in un piano che contiene la linea dei fuochi.
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Ali finite, induzione vorticosa

(a) Vista prospettica posteriore. Le linee di corrente passano per due file verticali di punti posizionate a
monte dell’ala destra, a due stazioni lungo I"apertura.

2
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(b) Vista prospettica anteriore dell’ala. Le linee di corrente esterne che lambiscono I’estremita alare vengo-
no deviate vistosamente per effetto della forte induzione vorticosa in quella regione. Tra le linee di corrente
interne che investono 1’ala si evidenzia il tipico scorrimento verso I'interno di quelle linee che si diramano
dalla parte del dorso. Al contrario, le linee che si diramano dalla parte del ventre scorrono verso |’esterno.
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Ali finite, induzione vorticosa

|

Figura 4.9 Sperimentazione in galleria del vento su un modello di velivolo dell aviazione generale.
Visualizzazione del vortice d’estremita sinistro.
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Ali finite, induzione vorticosa

Figura 4.10 Vortici d’estremita visibili ad occhio nudo in particolari condizioni atmosferiche.

A. De Marco — Manovre e stabilita — 2011 — 4



Ali finite

Q vortice aderente
V X

vortice libero

Figura 4.13 Schematizzazione della scia vorticosa a valle di un’ala finita portante con un vortice
“a staffa” di intensita costante. La parte trasversale rappresenta 1’ala e le due parti longitudinali
rappresentano i nuclei vorticosi d’estremita.

Figura 4.12 Vista dall’alto dei vortici aderenti e vortici liberi. La variazione di intensita della
circolazione lungo 1’apertura da luogo al distacco di vortici liberi nella scia a valle dell’ala.
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Ali finite, scia vorticosa

vortice libero
d’estremita

generica sezione trasversale
della scia vorticosa

Figura 4.14 Schematizzazione della scia vorticosa a valle di un’ala finita portante. Per la tendenza
dei vortici liberi ad arrotolarsi (rolling-up) vengono a formarsi due distinti nuclei nuclei vorticosi
concentrici.
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Ali finite, downwash sulla linea dei fuochi

parallela alla
corda diradice

Figura 4.39 Downwash in corrispondenza della linea dei fuochi di un’ala dritta.

A. De Marco — Manovre e stabilita — 2011 — 4



Ali finite, calcolo della c.m.a. b/2
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Ali finite, calcolo della c.m.a.

2 14+ A+ A7 I 4+ 24 l ¢
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Figura 4.34 Forma in pianta di un’ala con bordi dritti e corda media aerodinamica c.
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Ali finite, centro aerodinamico &,

Pressure difference between upper and lower surfaces

(a) Differential pressure distribution
across span and chord.

(b) Section lift distribution acting along
aerodynamic centreline (approx. -E- ).
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(¢) Total lift acting through
aerodynamic centre,
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Ali finite

Xl_e_ (nac)

proiezione dellacsul /T ,
piano di simmetria XY

..........
......

stazione della corda
media aerodinamica, ¢

- -
-
-
-

-----
--------

..........
“““““““““
e,
e

...........
.......
.......

Figura 4.38 Corda media aerodinamica di un’ala con bordi dritti.
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Ali finite, determinazione grafica del centro aerodinamico
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Figura 4.35 Posizione del centro aerodinamico rispetto alla corda media aerodinamica per ali
finite con bordi dritti. Le curve mostrano la variazione di fi,c w per diversi allungamenti, angoli di
freccia e rapporti di rastremazione.
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Ali finite, freccia
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Ali finite, effetto della freccia
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Ali finite, soluzioni locali
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Ali finite, freccia e vortici
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